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双模态超燃冲压发动机流量匹配的
临界面积法

黄　兴，陈玉春，李　洁，王晓东，蔡元虎
（西北工业大学 动力与能源学院，西安７１００７２）

摘　　　要：建立基于控制体法的０－Ｄ守恒方程（流量连续方程、动量守恒方程和能量守恒方程）的热力喉道
（Ｍａ＝１．０）求解集总参数模型，该模型包括了壁面摩擦模型、燃油喷射模型、燃油雾化掺混模型和化学动力学

模型．并针对集总参数模型求解热力喉道的特殊性，提出了基于流量平衡的临界面积法，应用于隔离段和燃

烧室的１－Ｄ流场计算，实现了双模态超燃冲压发动机具有热力喉道时的各种模态的隔离段和燃烧室的流量平

衡计算，精确捕捉到热力学喉道，确定了隔离段流动状态和燃烧室的工作模态及相关的流路沿程参数．计算

结果表明：采用了临界面积法的集总参数计算模型能解决热力学喉道求解问题，其计算精度达１０－４，单点工

况计算时间小于０．１ｓ．
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　　双模态超燃冲压发动机［１］（ｄｕａｌ－ｍｏｄｅ　ｓｃｒａｍ－
ｊｅｔ）是综合了亚燃冲压发动机和超燃冲压发动机
优势的一种新型的吸气式动力装置，可以在比较
宽广的飞行马赫数范围内保持良好的工作性能，
并能实现多模态综合一体化设计．现有有潜力的
高超声速飞行器的动力方案大多都采用单一的双

模态超燃冲压动力系统形式，或者采用双模态超
燃冲压循环与其他循环方式组合的循环系统（如
涡轮基组合循环ＴＢＣＣ、火箭基组合循环ＲＢＣＣ）
形式，具有广泛的军事和民用航天应用前景，因而
备受瞩目．已有大量的地面实验与数值计算工作
对其进行研究，得到了许多很有参考价值的结论．
但地面实验成本比较昂贵，三维复杂数值模型的
计算周期相对较长，很有必要采用简化的模型对
双模态超燃冲压发动机各个模态进行分析．
美国在双模态超燃冲压发动机性能分析模

型／软件等方面开展了大量工作，已形成了一系列
的软件，如 ＰＳＵＲＢＣＣ，ＳＲＧＵＬＬ，ＲＪＰＡ，ＲＡＭ－
ＳＣＲＡＭ，ＨＹＦＩＭ 和ＳＣＣＲＥＡＭ 等［２－４］．但是，以
报道最为公开的ＲＡＭＳＣＲＡＭ为例，由于该软件
采用常微分方程求解各模态下的燃烧室流动方

程，该方法仅适用于超燃模态，而对于跨燃模态和
亚燃模态无法求解，因此也无法计算出热力学喉
道下的发动机性能［２－３］．于是怎么对堵塞的跨声速
流场进行求解成为了超燃冲压发动机性能特性求

解的关键，基于此，本文提出了基于流量平衡的临
界面积法，并编制了相应的计算程序，计算算例和
结果分析表明，该方法能够迅速解决跨声速流场
堵塞求解问题，从而为超燃冲压发动机工作机理
分析、特性计算、控制规律设计、控制特性模拟和
方案设计提供一种很好的理论方法．

１　数学模型

考虑如图１所示的准一维流动［１，５－７］，模型的
基本假设如下：

１）在流动方向上横截面积是唯一的几何变量．
２）燃油以侧壁加质的形式在一定区域内进
入到主流中．
３）考虑液体燃料的雾化蒸发过程，认为燃油注
入燃烧室后沿程蒸发为气相形态并与主流掺混．
４）考虑壁面摩擦力的影响．
５）不考虑流体与外界的热量交换．
６）气体组分的比热容是温度的多项式函数．
７）忽略气体的热传导．
８）假设燃烧室内的气体为理想气体，符合理

想气体状态方程．
９）忽略燃烧室内复杂的燃烧过程，仅考虑少
数几种主要组分及其化学反应，采用有限反应速
率模型．

图１　准一维流动控制体

Ｆｉｇ．１　Ｑｕａｓ　１－Ｄ　ｆｌｏｗ　ｃｏｎｔｒｏｌ　ｓｙｓｔｅｍ

选取图１所示的控制体为研究对象，推导出
如下的流动方程［１，８－１０］：

ｐｅ
ＲｅＴｅ

ＶｅＡｅ＝ ｐｉ
ＲｉＴｉ

ＶｉＡｉ＋ΔＷ （１）

ＷｅＶｅ＋ｐｅＡｅ＝ＷｉＶｉ＋ｐｉＡｉ＋ΔＩ （２）

Ｗｅ（Ｈｅ＋Ｖ２ｅ／２）＝
Ｗｉ（Ｈｉ＋Ｖ２ｉ／２）＋ΔＨ （３）

式（１）～式（３）中角标ｉ表示控制体进口，角标ｅ
表示控制体出口，ΔＷ 为质量流量增量，ΔＩ为动
量增量，Ｈ 为静焓；ΔＨ 为能量增量．
式（３）中的动量增量ΔＩ又可以分为：摩擦动

量增量ΔＩ１（摩擦管流贴壁时可按达西公式［１］计
算，分离时可忽略）、燃料掺混动量增量ΔＩ２（掺混
管流）以及壁面压力产生的动量增量ΔＩ３（变截面
管流）．
控制体进出口面积变化比较小时，壁面压力

产生的动量增量ΔＩ３ 为

ΔＩ３ ＝∫
ｅ

ｉ
ｐｄＡ≈ｐｉ＋ｐｅ２ ΔＡ

　　可以将化学动力学模型融入式（１）～式（３）进
行计算，本文采用了针对航空煤油的简单化学动
力学模型，模型中包含对喷射、雾化、掺混、蒸发以
及燃烧等环节的粗略考虑，鉴于文章篇幅有限，本
文不再详细介绍．

１．１　分离状态的数学模型

当气流分离时，分离区［１，１１］静压ｐｓ与主流区
静压ｐ通过分离区大小自动调节至ｐｓ＝ｐ（文献

６０３１
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［１］认为这样的假设接近实际情况），使得分离区
主流可近似认为等静压燃烧，即有ｐｓ＝ｐｅ，式（１）

～式（３）可以变形为

Ｖｅ＝ （ＷｉＶｉ＋ΔＩ）／Ｗｅ （４）

Ｈｅ＝ ［Ｗｉ（Ｈｉ＋Ｖ２ｉ／２）＋ΔＨ］／Ｗｅ－Ｖ２ｅ／２
（５）

Ａｅ＝ＷｅＲｅＴｅ／（ｐｅＶｅ） （６）

　　由式（４）～式（６）可知，可以顺序计算微元体
出口的速度Ｖｅ、静温Ｔｅ（与静焓Ｈｅ相对应）和核
心流面积Ａｅ．
隔离段的求解与分离状态下的求解方法极为

相似，都是在已知反压的条件下求解，但两者不同
之处在于隔离段的出口静压不等于进口静压．因
此对于给定隔离段出口静压ｐ３ 的情况，可以通过
式（１）～式（３）（质量连续、动量守恒和能量守恒）
唯一确定一组与ｐ３ 相对应的隔离段出口（也是燃
烧室进口）的其他气流参数，至于隔离段工作状
态、分离区长度和隔离段中的气流参数具体分布
不是本文所要关注的内容，因此鉴于篇幅所限，本
文不给出隔离段［１，１２－１３］的具体计算模型．

１．２　贴壁状态的数学模型

当气流未分离［１，１４－１６］时，在式（１）～式（３）表
现为已知进口参数和出口的面积Ａｅ 求解出口其
他参数，那么式（１）～式（３）可以变形为

Ｖ２ｅ－［ＷｉＶｉ＋ｐｉＡｉ＋ΔＩ＋ｐｉ（Ａｅ－Ａｉ）／２］×
Ｖｅ／Ｗｅ＋ＲｅＴｅ［（１＋Ａｉ／Ａｅ）／２］＝０ （７）

Ｈｅ＝ ［Ｗｉ（Ｈｉ＋Ｖ２ｉ／２）＋ΔＨ］／

Ｗｅ－Ｖ２ｅ／２ （８）

ｐｅ＝ＷｅＲｅＴｅ／（ＡｅＶｅ） （９）

　　由式（７）～式（８）可知，两式均含有Ｖｅ 和Ｔｅ
的函数，可以联立进行迭代求解，但是对于式（７）
而言，其形式为一个二次方程，必然存在如下３种
情况：

１）双解情况，即在给定进口条件下和出口面
积条件下，满足式（７）～式（８）的解有两组，分别为
超声速解和亚声速解，并且两个解恰好为对应正
激波前后的气动参数．这是因为正激波前后的参
数满足动量方程、能量方程和质量方程，但是由于
在单个微元控制体内，不可能使亚声速气流加热
到超声速，也不能使超声速气流减速到亚声速，所
以双解情况时的出口解值选取规则为：如果进口
气流为亚声速，则出口人为选取亚声速解；如果进
口气流为超声速，则出口人为选取超声速解；如果
进口气流为声速，则出口也人为选取超声速解．这

是因为在超燃冲压发动机中，燃烧室出口马赫数
大于１．０，即说明燃烧室出口反压为一个较低的
数值，必然使得喉道后的气流加速，故人为选取为
超声速解是合理的．
２）单解情况，即在给定进口条件下和出口面
积条件下，恰好存在一组解满足式（７）～式（８），说
明此时的面积变化、能量变化、动量变化和质量变
化刚好使得出口马赫数等于１．０，即出现热力学
喉道堵塞．这是双模态超燃冲压发动机跨燃模态、
临界跨燃模态和亚燃模态存在的关键，也是双模
态超燃冲压发动机总体性能获取的关键．
３）无解情况，即在给定进口条件下和出口面
积条件下，不存在满足式（７）～式（８）的解，说明此
时微元体出口出现了堵塞情况．具体分析如下：在
给定进口参数和出口几何面积的条件下，必然存
在一个最大加热量将出口气流加热到Ｍａ＝１．０，
若超过此加热量，出口气流参数将发生堵塞，对应
着在贴壁状态存在无解情况．

１．３　临界面积法

为了解决式（７）～式（８）无解的问题，本文提
出如下临界面积法：

１）假设微元体出口截面为临界状态：即Ｍａ＝
１．０，在给定进口条件和质量、动量和能量加入的
条件下，由式（７）～式（９）不难确定唯一的微元体
出口截面面积，这个截面面积称为临界面积Ａｃｒ．
２）如果出口的几何面积Ａｇ 小于临界面积

Ａｃｒ，说明此时流路的质量流量过大，现有的几何
面积Ａｇ 不足以流通此时的流量，那么人为假设

Ａｇ＝Ａｃｒ，进行热力学计算．
３）如果出口的几何面积Ａｇ 大于临界面积

Ａｃｒ，说明此时不会发生堵塞，可以采取１．２节中
的双解情况求解方式进行求解．

１．４　流量平衡迭代模型

本文提出的临界面积法主要是为了应对贴壁

状态时的无解问题，即在双模态超燃冲压发动机
中，主要是处理跨燃模态、临界跨燃模态和亚燃模
态的求解中的堵塞问题，至于不分离的超燃模态
和分离的超燃模态，计算方法较为成熟，本文不在
赘述．下面就前文提及的跨燃模态、临界跨燃模态
和亚燃模态进行定义：

１）跨燃模态
燃烧室气流出现了先从进口的 Ｍａ＞１．０到

Ｍａ＜１．０，然后又从Ｍａ＜１．０到 Ｍａ＞１．０的情
况，即跨燃模态中具有两个热力学喉道，且第一个
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喉道发生在分离流动中．
２）临界跨燃模态
燃烧室气流马赫数从进口的 Ｍａ＝１．０到

Ｍａ＜１．０，然后又从 Ｍａ＜１．０到 Ｍａ＞１．０的情
况，即跨燃模态中的第一个热力学喉道移动到燃
烧室进口．
３）亚燃模态
燃烧室气流出现了从进口的Ｍａ＜１．０到Ｍａ＞

１．０的情况，即亚燃模态中只出现一个热力学喉道．
因此，对于跨燃模态、临界跨燃模态和亚燃模

态来说，必须构建考虑热力学喉道的流量平衡残
差迭代方程

０≤ｍａｘ［ｆ（ｐ３）］＝
ｍａｘ［（Ａｃｒ－Ａｇ）／Ａｇ］≤ε

式中ε表示流量平衡迭代计算精度，ｐ３ 为隔离段
出口反压（也是燃烧室进口静压）．
在燃烧室计算时，当给定ｐ３ 的初值时，若出

现热力学喉道堵塞现象，则按上所述人为取Ａｇ＝
Ａｃｒ（实际上此处的Ａｇ＜Ａｃｒ）进行热力学喉道计
算，其他按双解情况或单解情况直接计算，此时获
得燃烧室沿程的残差方程ｆ（ｐ３）＝（Ａｃｒ－Ａｇ）／

Ａｇ．取ｆ（ｐ３）的最大值为 ｍａｘ［ｆ（ｐ３）］为收敛目
标，在理论上存在某个ｐ３ 使得 ｍａｘ［ｆ（ｐ３）］等于

０，即燃烧室中不存在堵塞情况，且在贴壁状态下
微元控制体求解中仅存在一个单解情况，此时不
需要人为选取Ａｇ＝Ａｃｒ，因此“临界面积法”正是
通过“以堵为不堵理念（以堵塞的方式，获得不堵
塞的效果）”来获取隔离段反压，从而也确定了隔
离段和燃烧室的工作状态．下面来分析一下燃烧
室进口条件对 ｍａｘ［ｆ（ｐ３）］的影响：当有燃烧室
内发生堵塞时，由于堵塞处的ｑ（λ）值已经达到

１．０，提高此处的静压会使得流量通过，而堵塞前
的流场为分离流动和亚声速贴壁流，因此，静压的
提高会影响到流路上游，使得燃烧室进口静压ｐ３
上升，同时由隔离段至燃烧室的进口马赫数下降，
即当出现堵塞情况时，可以通过增加燃烧室进口
静压ｐ３ 来缓解燃烧室的堵塞（同时通过隔离段计
算获得相应的出口气动参数），即通过采用合理的
迭代方法（例如牛顿法）来增加燃烧室进口静压

ｐ３ 使得流量平衡．但是如果迭代过程中ｐ３ 增加
过多，则可能出现达不到喉道临界的情况（即燃烧
室全程中不出现临界面积Ａｃｒ大于几何面积Ａｇ
的情况），那么燃烧室出口气流为亚声速，这在实
际过程中是不可能的，即必须在贴壁状态下存在
喉道，但是由于计算精度问题，可以认为存在略微

的喉道堵塞时的解为最终解．

２　算例与分析

２．１　超燃冲压发动机物理模型

本文研究的燃烧室构型为等直段加扩张段

（如图２所示），其中等直段尺寸宽为０．１２ｍ、高为

０．０２２５ｍ、长为０．４０ｍ，燃烧室扩张段进口尺寸宽
为０．１２ｍ、高为０．０２２　５ｍ、长为０．５０ｍ，进出口面
积比为０．５，采用两点供油（航空煤油）：第１点在
等直段进口处；第２点在扩张段进口处（如图１所
示）．两段供油比例为Ｗｆ１／Ｗｆ２＝１／４，油滴初始直
径为５０μｍ，燃油初始温度为５００Ｋ，垂直于ｘ方
向喷射，燃烧效率取为０．８５，为了获得协调的燃
烧室进口参数，本文给出进气道和隔离段的参数：
进气道尺寸参数由进气道的设计点确定：动压头

ｑ＝５０．０ｋＰａ、飞行马赫数Ｍａ０＝７．０（对应高度为

２８．６ｋｍ），空气流量为２．００ｋｇ／ｓ；进气道出口马
赫数 Ｍａ２＝３．０；隔离段尺寸长为０．２０ｍ、宽为

０．１２ｍ、高为０．０２２　５ｍ．在计算时将燃烧室划分
为１　０００个计算站，流量平衡迭代精度为１０－４．

图２　隔离段和燃烧室的物理模型

Ｆｉｇ．２　Ｐｈｙｓｉｃａｌ　ｍｏｄｅｌ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｉｓｏｌａｔｏｒ　ａｎｄ　ｃｏｍｂｕｓｔｏｒ

２．２　跨声速流场流量平衡收敛过程

在跨声速流场求解过程中，亚燃模态的热力
学喉道的流量平衡过程较为典型，图３中展示了

Ｍａ０＝５．０、动压头ｑ＝５０．０ｋＰａ、燃烧室当量油气
比Φ＝０．８５时的流量平衡迭代收敛过程．
由图３（ａ）可见，当隔离段出口静压ｐ３ 较低

时，要满足热力学喉道和隔离段出口流量平衡，必
须采用临界面积法增加堵塞处的面积（相当于在
燃烧室上掏一个“坑”），使得进口流量能够全部通

８０３１



　第６期 黄　兴等：双模态超燃冲压发动机流量匹配的临界面积法

图３　亚燃模态流量平衡迭代过程

Ｆｉｇ．３　Ｉｔｅｒａｔｉｏｎ　ｐｒｏｃｅｓｓ　ｏｆ　ｍａｓｓ　ｆｌｏｗ　ｂａｌａｎｃｅ　ｏｆ　ｓｕｂｓｏｎｉｃ　ｍｏｄｅ

过．相应的在图３（ｃ）中表现出一段比较长的的热
力学堵塞喉道，随着ｐ３ 提高，燃烧室进口 Ｍａ减
小（在隔离段中表征为激波链强度增加，隔离静压
升增加，出口Ｍａ降低），“坑”变小（热力学堵塞喉
道长度变短），直到“坑”几乎消失为止（见图３（ａ）
的局部放大图３（ｂ），热力学堵塞喉道只有数个
点，取决于给定的流量平衡迭代精度），本文取流
量平衡迭代精度为１０－４，当ｐ３＝３８３　４８５．８Ｐａ时，
平衡时残差为８．１×１０－５（如图３（ｄ）所示），迭代
运行时间小于０．１ｓ时，计算收敛．

２．３　双模态超燃冲压发动机跨燃、临界跨燃和

亚燃模态下的参数分布

　　在Ｍａ０＝５．０、燃烧室两点供油比例和燃烧
效率不变的情况下，改变燃烧室总的供油量（以当
量油气比Φ表示），对３．１节描述的超燃冲压发
动机进行各种模态的计算模拟（这里只提供了燃
烧室中的气动面积Ａ、马赫数Ｍａ、静压ｐ和静温

Ｔ 的参数分布）分别见图４～图６所示．
由图４（ａ）、图５（ａ）和图６（ａ）分别描述了分离

流再附着的情况．在燃烧室进口处，其气动面积小
于几何面积，由于加热的作用使得气动面积逐渐
增加，直至与燃烧室某处几何面积相等，即为附着
点（在图４（ｃ）、图５（ｃ）和图６（ｃ）中表现为等静压
段的最后一点），并且在跨燃模态下，增加供油量
时，贴壁点前移．而由图４（ｂ）可见，增加供油量时，
第１个处于分离流中的喉道明显前移，第２个处
于贴壁流中的喉道后移，燃烧室进口静压增加，进
口马赫数下降，这样可以使得燃烧室进口的燃气
质量流量能通过燃烧室，且跨过Ｍａ＝１．０时气动
参数非常光滑．在跨燃模态的基础上增加适当的
燃油，使得处于分离流中的第１个喉道移动到燃
烧室进口，获得了如图５所示的临界跨燃模态，此
时相对于跨燃模态而言，其燃烧室进口静压增加，
且处于贴壁流中的喉道后移．继续增加供油量，获

９０３１
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得了如图６所示的亚燃模态，此时只有一个喉道，
即表明原来处于分离流中的第１个喉道消失了，

在亚燃模态下，随着燃油流量的增加，燃烧室进口
静压继续增加，喉道继续后移．

图４　跨燃模态的参数分布

Ｆｉｇ．４　Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ｏｆ　ｆｌｏｗ　ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ　ｏｆ　ｔｒａｎｓｏｎｉｃ　ｍｏｄｅ
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图５　临界跨燃模态的参数分布

Ｆｉｇ．５　Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ｏｆ　ｆｌｏｗ　ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ　ｏｆ　ｃｒｉｔｉｃａｌ　ｔｒａｎｓｏｎｉｃ　ｍｏｄｅ

图６　亚燃模态的参数分布

Ｆｉｇ．６　Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ｏｆ　ｆｌｏｗ　ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ　ｏｆ　ｓｕｂｓｏｎｉｃ　ｍｏｄｅ

３　结　论

１）本文提出的临界面积法求解超燃冲压发
动机集总参数方程，在跨声速流场中的热力学喉

道计算与捕捉、流量平衡计算方面具有收敛性好
和收敛精度高的优势，并且所获得的燃烧室进口
静压为隔离段的隔离性能设计提供了目标．
２）基于集总参数方程的超燃冲压发动机计
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算模型，可为超燃冲压发动机隔离段和燃烧室部
件的匹配工作机理和超燃冲压发动机工作模态、
模态转换、燃油控制规律和控制系统设计、特性计
算和方案设计等提供很好的分析手段，具有很好
的工程实用价值．
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